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Abstract: The effects of temperature and aging on the performance of an A8-3 Estes model rocket engine were in-
vestigated. Thrust generated by this engine was measured using a strain gauge force sensor at different initial 
temperatures (0, 25, and 35°C). Engine peak thrust and impulse were found to be increasing functions of tempera-
ture, with sensitivity coefficients of 0.022 N/K and 0.0054 Ns/K, respectively. The increase in the peak thrust is 
explainable by the characteristics of pyrotechnics; however, the increase in the impulse is abnormal. This abnor-
mality can be attributed to the increased exhaust gas flow from the delay charge due to the enhanced burning rate 
of the propellant. The effect of aging was also studied by conducting experiments using 1-, 5-, and 15-year-old A8-3 
model rocket engines. Impulse variation was small; however, there were large variations in the peak thrusts of the 
older engines. These variations can be ascribed to cracks on the propellant surface caused by heat cycles during 
long-term propellant storage. 
 











モデルロケット用のエンジンは出力により A 型，B 型，
C 型，D 型，E 型に分類されるが，本稿で扱う A8-3 モデル
ロケット用エンジンは A 型に分類されるもので，モデルロ
ケット用エンジンとしては最も多く使用されており，世界
中でこれまでに約 3 億回の作動実績がある．この A8-3 モデ
ルロケットエンジンの定格は，総力積 2.50 Ns，最大推力が
10.7 N，燃焼時間 0.5 sである． 





延時薬 (Delay and smoke generator charge) があり，パラシ



















図 1 A8-3 モデルロケットエンジンの断面図 
1) 東京都立産業技術高等専門学校 ものづくり工学科 航空宇宙工学コース 































(PASCO 社製 CI-6537) によって計測される．この力センサ
ーの計測範囲は±50 Nであり，A8-3モデルロケットエンジ
ンの定格推力 10.7 N を十分に計測することが可能である．
なお，力センサーの解像度は 0.0305 N，サンプリング周波
数は最大 2 kHzである． 
 A8-3 モデルロケットエンジンはモデルロケット用イグナ









スの 68.27% が含まれる区間 (±1とする．なお，延時薬
のみの燃焼時間を延時時間 (Delay time) とし，推進薬の燃
焼終了から放出薬着火までとする． 
推力測定に用いたモデルロケットエンジンは，購入年度
毎にグループ A, B, C の 3 つに分類した．グループ A は
2011 年以降に生産された 33 個である．グループ B は 5 年












として計測を行った．グループ A, B ではそれぞれの温度に
6～15 本を割り当ててデータを取得したが，グループ C で
はエンジンの本数が少ないため常温近辺の 25°C で 3 本全て
のデータを取得した． 
図 2 モデルロケットの劣化・異常燃焼メカニズム 
 
図 4  推力の時間履歴の一例 




































 図 5 の推力ピーク値は固体推進薬の初期温度が高いもの
ほど大きく，グループ C のデータを除いて得られる回帰直
線の決定係数 ܴଶは 0.447 である．また，温度に関する推力
ピーク値の感度係数は 0.022 N/Kで正である． 
 感度係数が正であることは，固体推進薬の特性から説明
できる[2]．すなわち，固体推進薬の燃焼速度 ݎ は燃焼圧力
を ܲ ，圧力指数を ݊  ሺ݊ ൏ 1ሻ として Vieilleの式 
ݎ ൌ ܽሺܶሻܲ௡                                          (1) 
で与えられ，ここで ܽ は温度 ܶ の増加関数である．燃焼面




భష೙                                    (2) 
であることから，温度上昇に伴って燃焼圧力は増加する．
推力 ܨ は推力係数 ܥF と ܲ  を用いて 
ܨ ൌ ܥFܣ୲ܲ                                           (3) 
であるため，推進薬の温度上昇により推力が増加すること
は理論的に矛盾なく説明できる． 





 図 7 にインパルスを固体推進薬の初期温度の関数として
プロットしたものを示す．インパルスは 2.1 Nsから 2.5 Ns
の範囲に分布しており，A8-3 モデルロケットエンジンの定
格インパルス 2.5 Ns よりも低い．なお，National Associa-
tion of Rocketryの試験結果[3]では Estes社製のA8-3モデル
ロケットエンジンのインパルスは 2.32±0.06 Ns であり， 
Penn ら[4]の 1.93±0.15 Ns の計測結果もあるなど，定格よ
りも 1～2割低い値を示す傾向がある． 
 図 7 においてインパルスは推進薬温度が高いものほど大




図 6 燃焼時間と推進薬初期温度 
 
図 7 インパルスと推進薬初期温度 
 
 
図 8 延時時間と推進薬初期温度 
 












































































































表 1  推力ピーク，燃焼時間，インパルスのバラつき
（=標準偏差/平均値） 
 グループ A グループ B グループ C
推力ピーク 7.0% 11% 18% 
燃焼時間 8.9% 14% 17% 
インパルス 2.2% 4.0% 2.7% 
パルスが推進薬の初期温度に対して高い相関関係を有して
いることを示している．また，温度に関するインパルスの
感度係数は 0.0054 Ns/Kであることから，常温 25°C におい







2KNO3 + S + 3C → K2S + N2 + 3CO2 
として，NASA CEA [5]を用いて噴射ガスの速度を平衡計算








































 表 1 から，推力ピーク値において最もバラつきが大きい
ものは，製造年が最も古いグループCの 18% であり，続い





 一方で，インパルスのバラつきは，グループ B が最も大
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